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Einleitung
Die Mehrzahl technischer Stro¨mungen ist aufgrund
hoher Reynoldszahlen turbulent (d.h. stark wirbelig)
und erzeugt sto¨rende Gera¨usche. Ha¨ufig ko¨nnen sol-
che aeroakustischen Gera¨usche nicht durch sekunda¨re
La¨rmminderungsmaßnahmen beka¨mpft werden, weil we-
der Abschirmungs- noch Absorptionsmo¨glichkeiten rea-
lisiert werden ko¨nnen. Beispiele hierfu¨r sind etwa der
Schubstrahl oder das Landeklappensystem eines Ver-
kehrsflugzeugs, vgl. Abbildung 1. Hier kommt nur die
prima¨re La¨rmminderung, also an der Quelle in Betracht.
Allerdings ist dieses eine schwierige Aufgabe, weil die Ur-
sache der Schallquellen, die Stro¨mungsturbulenz, ihrer
außerordentlichen Komplexita¨t wegen nicht vollsta¨ndig
verstanden ist. Auch aufwa¨ndigste Computersimulatio-
nen ko¨nnen bislang Turbulenz nur bei sehr geringen
Reynoldszahlen vollsta¨ndig auflo¨sen. Aus diesen Be-
schra¨nkungen besteht auch la¨ngerfristig der Bedarf an
der Modellierung turbulenzbedingter Schallquellen, erst
recht, weil das Ziel der numerischen Simulation letztlich
die aeroakustische Entwurfsaufgabe ist, bei der i.d.R.
eine Vielzahl von Varianten berechnet werden mu¨ssen.
Ha¨ufig ko¨nnen aeroakustische Quellen auch nur durch
Nachru¨stmaßnahmen gemindert werden. Hier kommen
Technologien zum Einsatz, die sich derzeit einer nume-
rischen Beschreibung noch vollsta¨ndig entziehen (flexi-
ble Bu¨rstenfortsa¨tze an u¨berstro¨mten Hinterkanten, Tur-
bulenzbeeinflussung durch poro¨se Materialien etc.). Der
Artikel gibt einen U¨berblick u¨ber die Leistungsfa¨higkeit
und das Potenzial der numerischen Aeroakustik (CAA)
in Verbindung mit fortschrittlicher, stochastischer Tur-
bulenzmodellierung. Es wird die jeweilige Rolle der nu-
merischen und der experimentellen Simulation mit Blick
auf die Reduzierung von Stro¨mungsgera¨uschen disku-
tiert. Beispiele zur Beschreibung und Minderung von
Stro¨mungsgera¨uschen aus der Luftfahrtforschung werden
im letzten Abschnitt besprochen.
1 Bedeutung turbulenzbedingter Schall-
quellen in der Luftfahrt
Turbulenz erzeugt einerseits Flugzeugaußengera¨usch
und ist andererseits auch fu¨r eine Reihe wichti-
ger Innengera¨usche in der Flugzeugkabine verant-
wortlich. Turbulenz entsteht in viskosen Stro¨mungen
mit Scherung bei hinreichend hoher Reynoldszahl
Re = U∞L/ν, wo U∞ die das Problem charak-
terisierende Stro¨mungsgeschwindigkeit (z.B. die An-
stro¨mgeschwindigkeit weit stromauf), L die charakteri-
stische Ausdehnung des umstro¨mten Objekts (z.B. Trag-
Abbildung 1: Turbulenzbedingte Außengera¨uschquellen am
Verkehrsflugzeug
flu¨gelsehne) und ν die kinematische Viskosita¨t der Luft
bezeichnen. Turbulente Stro¨mungen sind durch heftige
(breitbandige) Instationarita¨t, Dreidimensionalita¨t und
Mehrskaligkeit in den Verwirbelungen gekennzeichnet.
Die Anwesenheit der instationa¨ren Geschwindigkeitsfluk-
tuationen, also der instationa¨ren Abweichung
vt(x, t) = v(x, t)− v¯(x) (1)
der Stro¨mungsgeschwindigkeit v vom zeitgemittelten
Feld v¯ in turbulenten Stro¨mungen sind die direkte oder
indirekte Ursache fu¨r die Schallentstehung.
- Außengera¨usch
Eine Vielzahl von Außengera¨uschquellen am Ver-
kehrflugzeug sind turbulenzbedingt (vgl. Abbildung
1) und unterscheiden sich deutlich bei Start und
Landung.
Wa¨hrend des Starts ist der Strahlla¨rm von großer
Bedeutung, weil hier die Strahlgeschwindigkeit Us
bezogen auf die Außenluft maximal ist und die
Scherschichten zwischen Kernstrahl und Außenme-
dium damit eine besonders hohe Turbulenz und da-
mit sog. Mischungsla¨rm erzeugen, dessen Intensita¨t
I nach Lighthill mit I ∼ U8s skaliert; auch Tempe-
raturschwankungen in der Schicht zwischen heißem
Kernstrahl und kaltem Mantelstrom tragen deutlich
zum Schall bei.
Auch wa¨hrend der Landung erzeugt der Schubstrahl
nennenswerte Schallanteile, aber es kommen weite-
re Gera¨uschquellen hinzu, na¨mlich infolge der tur-
bulenten Stro¨mung um Fan-Rotor und Stator (Ge-
bla¨se) und z.T. auch aus der Verbrennung. Neben
dem Triebwerk spielt die Umstro¨mung von Flug-
zeugkomponenten eine erhebliche Rolle fu¨r das Ge-
samtgera¨usch. Die turbulente Umstro¨mung der aus-
gefahrenen Klappensysteme (Vorderkanten-, Hinter-
kantenklappen) und die Wechselwirkung der turbu-
lenten Strahlstro¨mung mit der Hinterkantenklappe
als Installationsquelle sind von Bedeutung. Außer-
dem sind die Fahrwerke dominante turbulenzbeding-
te breitbandige Schallquellen und auch hier kann
durch die Wechselwirkung des turbulenten Fahrwer-
knachlaufs mit der Hinterkantenklappe eine Installa-
tionsquelle entstehen. Schließlich sind, sofern sie ein-
gesetzt werden, auch Spoiler erhebliche Schallquellen
und erzeugen wiederum starke aerodynamische In-
terferenzen an den Klappen mit einer entsprechen-
den Modifikation dieser Schallquellen. Steilanflu¨ge
als ein Mittel zur La¨rmminderung sind nur dann
wirksam, wenn die dazu beno¨tigten Spoiler hinrei-
chend wenig Zusatzgera¨usch erzeugen.
Abbildung 2: Turbulenzbedingte Innengera¨uschquellen am
Verkehrsflugzeug
- Innengera¨usch
Auch die Gera¨usche in der Kabine wa¨hrend des
Reiseflugs sind zu großen Teilen turbulenzerzeugt
oder zumindest stark turbulenzbeeinflusst. So wie
in Abbildung 2 skizziert, bestehen turbulenzbeding-
te Quellen außen und innen.
Der Triebwerksluftschall trifft die Rumpfaußenhaut
und der Schalldruck regt die Struktur zu Vibra-
tionen an, die sich der Kabine als vibroakusti-
sche Schallquelle mitteilen. Der Triebwerkschall be-
steht dabei sowohl aus turbulenzbedingten, breit-
bandigen Anteilen etwa des Strahls, aber auch to-
nalen Anteilen aus der Turbomaschine. Was im-
mer an Schall die Rumpfoberfla¨che erreicht, ist je-
doch zuvor durch die transsonische, hoch turbulen-
te Rumpfgrenzschicht propagiert und hat dort eine
z.T. dramatische Vera¨nderung erfahren durch Bre-
chung aber in sehr hohem Maße auch durch Streu-
ung an der Grenzschichtturbulenz. Strukturschwin-
gungen des Rumpfs ko¨nnen allerdings auch eine voll-
kommen anders geartete Ursache haben, na¨mlich die
Anregung durch hydrodynamische Druckfluktuatio-
nen der turbulenten Rumpfgrenzschicht selbst. Denn
jeder turbulente Wirbel fu¨hrt ein Druckfeld mit sich,
das sich als mitkonvektierender ”Fußabdruck” der
Oberfla¨che mitteilt.
Aber auch im Innern der Kabine treten wesentliche
aeroakustische Schallquellen auf. Hierbei ist beson-
ders die Schallerzeugung im Zuluftsystem der Kli-
maanlage zu nennen. Auch hier ist die turbulen-
te Durchstro¨mung des Rohrleitungssystems fu¨r die
Schallentstehung verantwortlich.
2 Problemstellung der Berechnung turbu-
lenzbedingter Strahler
Die Reynoldszahl ist ein Maß fu¨r das Skalenverha¨ltnis
der gro¨ßten dynamischen Wirbel ∼ L und der kleinsten
Wirbel ∼ η. Aufgrund der bei kleiner werdenden Ska-
len zunehmenden Wirkung der Za¨higkeit spielt ab dieser
charakteristischen Skale η die nichtlineare Wirbeldyna-
mik keine Rolle mehr. Alle Evolutionsprozesse unterhalb
η sind dissipativer Natur.
Bei freier Turbulenz (z.B. Strahl) verringert sich die ki-
netische Turbulenzenergie
k = 12 (v
t)2 (2)
infolge der viskosen Dissipation entsprechend der domi-
nanten Terme der Transportgleichung fu¨r k mit
v¯∇k '  = ν 12 (∇vt + t∇vt)2 (3)
Die Gradienten ∇vt bzw. ihr Transponiertes t∇vt auf
der Skala der kleinsten Wirbel η = ηk (Kolmogorov
Skala) ko¨nnen aus dimensionsanalytischen Gru¨nden ab-
gescha¨tzt werden mit den Geschwindigkeitsunterschie-
den, die auf der Skala ηk anzutreffen sind
∆|vt|
ηk
∼ ν/ηkηk .
Außerdem skaliert die konvektive A¨nderung v¯∇ ∼ Us/L,
mit der Hauptstro¨mungs(strahl)geschwindigkeit Us und
der La¨ngenskale der gro¨ßten Wirbel L (z.B. Strahldurch-
messer). Ferner ist die kinetische Turbulenzenergie k ∼
C2U2s , mit C in der Gro¨ßenordnung von 10%. Damit er-
gibt sich aus (3)
L
ηk
∼ Re3/4L (4)
Turbulente Grenzschichtstro¨mungen sind durch die Haft-
bedingung an der Oberfla¨che gekennzeichnet, also der
Wandschubspannung τw. Die Dimensionsanalyse ergibt
mit der Viskosita¨t ν und der aus τw gebildeten Schub-
spannungsgeschwindigkeit uτ =
√
τw/ρ hieraus die
charakteristische Wandskale η = ηw = ν/uτ . Die
lokale Wandschubspannung einer turbulenten Platten-
grenzschicht kann nach dem beru¨hmten 1/7-Potenz Ge-
schwindigkeitsprofil nach Prandtl berechnet werden zu
τw/ρ ' 0.029U2∞Re−1/5L ; damit ergibt sich fu¨r das Ska-
lenverha¨ltnis bei turbulenten Grenzsschichtstro¨mungen
L
ηw
∼ Re9/10L (5)
Da typische Reynoldszahlen technischer Stro¨mungen in
der Gro¨ßenordnung von Re = 1 − 15 Millionen, z.T.
noch ho¨her liegen, ist η viele Gro¨ßenordnungen kleiner
als die La¨ngenskale L, auf der bedingt durch die Geome-
trie des umstro¨mten Bauteils die gro¨ßten Wirbel erzeugt
werden. Fu¨r eine vollsta¨ndig die Turbulenz auflo¨sende
Abbildung 3: 2D Hochauftriebsprofil mit ausgefahrenen
Vorflu¨geln und Hinterkantenklappe
numerische Simulation der Stro¨mung wird daraus sofort
deutlich, dass ein hierfu¨r eingesetztes Rechengitter, das
das Kontinuum in kleine Bilanzelemente (Gitterzellen)
aufteilt, eine gigantisch hohe Anzahl von Gitterknoten
∼ (L/η)3 erfordert. Ein Beispiel soll dieses erla¨utern.
Das Ziel sei, die turbulente Umstro¨mung eines rea-
len Tragflu¨gels in Hochauftriebskonfiguration skalen-
auflo¨send numerisch zu simulieren. Um die turbulente
Umstro¨mung eines 2D Hochauftriebsprofils nach Abbil-
dung 3 mit einer Sehnenla¨nge c = L = 0.46m bei ei-
ner Anstro¨mgeschwindigkeit von U∞ = 56m/s, d.h. bei
ReL = 1.7 · 106, in einem Gebiet mit spannweitiger Aus-
dehnung von ca. 3% c skalenauflo¨send zu berechnen, wer-
den N ' 25 · 106 Gitterzellen beno¨tigt (vgl. [8]), wo-
bei es sich hier bereits um ein sog. hybrides Verfah-
ren handelt, in dem die kleinsten Skalen und wandna-
hen Schichten nicht aufgelo¨st, sondern modelliert werden
(DES=Detached Eddy Simulation). Fu¨r einen Flu¨gel mit
einer typischen Halbspannweite von b/2 ' 5c sind also
bereits N = 5 · 33 · 25 · 106 = 4 · 109 Gitterpunkte er-
forderlich. Letztlich interessiert allerdings die turbulente
Stro¨mung beim Originalmaßstab des Flu¨gels, also etwa
C = 10 c, mithin fu¨r ReC = 17 · 106. Nach [1] skaliert
der ra¨umliche Diskretisierungsaufwand von sog. Grobs-
kalensimulationen (LES=Large Eddy Simulation) mit ca.
Re2.7, d.h. die Anzahl der beno¨tigten Rechengitterpunk-
te zur Berechnung eines Halbtragflu¨gels betra¨gt N '
102.7 · 4 · 109 = 2 · 1012, wobei der zusa¨tzliche Diskretisie-
rungsaufwand durch die Vernetzung der Flu¨gelspitze und
Details eines Realflu¨gels noch nicht beru¨cksichtigt ist.
Dieses Beispiel zeigt, dass ein exzessiver Rechenaufwand
bei turbulenzsimulierenden Simulationen besteht. Da-
her ko¨nnen mittelfristig solche Rechenansa¨tze etwa fu¨r
Entwurfsaufgaben, bei denen eine Vielzahl von Varian-
ten zu rechnen ist, nicht eingesetzt werden. Ihr Vorteil
besteht allerdings darin, die physikalisch hochkomple-
xe Dynamik der Turbulenz numerisch (teil-)aufzulo¨sen.
So ko¨nnen diese Simulationen sinnvoll zum Studium von
Quellmechanismen und fu¨r die Validierung vereinfachen-
der Rechenansa¨tze herangezogen werden.
Soll die numerische Simulation fu¨r den Entwurf la¨rmarm
umstro¨mter Bauteile genutzt werden, so zeigt die dar-
gestellte Problematik, dass turbulenzmodellierende Si-
mulationsansa¨tze erforderlich sind, bei denen eine nume-
rische Auflo¨sung der Turbulenz nicht erforderlich ist.
3 Stochastische Turbulenzmodellierung
und numerische Simulation
Bevor auf die modellhafte Beschreibung der Turbulenz
eingegangen wird, muss gekla¨rt werden, welche Anforde-
rungen an numerische Rechenverfahren fu¨r die Aeroaku-
stik generell bestehen. Hierbei ist zu unterscheiden zwi-
schen zwei zu bescheibenden physikalischen Prozessen:
a. Turbulenz- oder wirbelbedingte Schallerzeu-
gung: Einerseits muss die Quellursache geeignet erfasst
werden, also Wirbelkonvektion, -dynamik, -interaktion
mit aerodynamischen Oberfla¨chen. Andererseits muss der
Quellvorgang, also die Umsetzung von Wirbelsto¨rungen
in Schall beschrieben werden.
b. Schallabstrahlung bei turbulent stro¨mendem
Medium: Die Schallfortpflanzung in (in)homogenen
stro¨menden Medien muss erfasst werden, also Refraktion
an Stro¨mungsscher- und -grenzschichten, sowie an Tem-
peraturschichten, insbesondere die Schallstreuung an der
Turbulenz.
Abbildung 4: Dreistufiges aeroakustisches Simulationskon-
zept basierend auf RANS Simulation, stochastischer Turbu-
lenzmodellierung und APE Simulation; oben: Prozess, unten:
Beispiel der Schallberechnung in einer Vorflu¨gelumstro¨mung,
links Verteilung der kinetischen Turbulenzenergie k aus
RANS, mittig Momentanverteilung des stochastisch realisier-
ten Quellterms L, rechts Schallfeld p′ aus APE.
Ein Simulationskonzept fu¨r turbulenzbedingte
Gera¨usche, das skalenauflo¨sende Turbulenzsimulationen
vermeidet, kann in einem dreistufigen Berechnungspro-
zess aufgesetzt werden. Die drei Verfahrenskomponenten
bestehen aus 1) der Simulation des zeitgemittelten
Stro¨mungsfeldes, 2) einer geeigneten Modellierung der
turbulenten Stro¨mungsfluktuationen in Zeit und Raum
und 3) der Lo¨sung einer akustischen Sto¨rungsgleichung
zur Berechnung des Quell- und Abstrahlungsvorgangs.
Die Zusammenha¨nge zwischen den 3 Verfahrenskompo-
nenten sind in Abbildung 4 dargestellt.
Schritt 1
Die turbulente Stro¨mung wird im ersten Schritt durch nu-
merische Lo¨sung der Reynolds-gemittelten Navier-Stokes
Gleichungen (RANS=Reynolds Averaged Navier-Stokes)
als zeitgemitteltes Feld mit Hilfe eines CFD (=Compu-
tational Fluid Dynamics) Verfahrens berechnet. Solche
Simulationen verwenden ein Turbulenzmodell, das die
bei der Zeitmittelung der Navier-Stokes’schen Bilanzglei-
chungen fu¨r Masse, Impuls und Energie auftretenden, un-
bekannten statistischen Turbulenzgro¨ßen auf die zeitge-
mittelten Stro¨mungsgro¨ßen Dichte ρ¯ , Geschwindigkeit
v¯ und Druck p¯ zuru¨ckfu¨hrt. Die Berechnung auch von
Hoch-Reynoldszahlproblemen wie in der Luftfahrt erfor-
dert Fachwissen, ist aber im Bereich der CFD Stand der
Technik. Am Ende der RANS Simulation ist das zeitge-
mittelte Stro¨mungsfeld und die Turbulenzgro¨ßen, z.B. die
kinetische Turbulenzenergie k nach (2) und deren Dissi-
pationsrate  nach (3) bekannt.
Schritt 2
Die aus der RANS-Lo¨sung ermittelten Turbulenzdaten
werden als Eingangsgro¨ßen einer stochastischen Turbu-
lenzmodellierung nach Ewert [2] verwendet. Wa¨hrend
Details dieser Modellierung hier nicht ausgefu¨hrt wer-
den ko¨nnen, soll folgend kurz das Konzept dieses An-
satzes erla¨utert werden. Als ”Tra¨ger” der Turbulenz-
schwankungen wird zuna¨chst ein mit der (bekannten)
Stro¨mung v¯ konvektierendes Feld ra¨umlich weißen Rau-
schens aufgesetzt. Definitionsgema¨ß sind die Fluktuatio-
nen ra¨umlich hier unkorreliert. Um eine zeitliche Dekor-
relation der Turbulenz zu beru¨cksichtigen, kann eine zeit-
liche ortsabha¨ngige Vera¨nderung des ansonsten passiv
konvektierenden Rauschfelds erfolgen entsprechend der
lokalen turbulenten Zeitskalen τs ∼ k/ aus der RANS,
[3]. Das weiße Rauschen wird sodann einer ra¨umlichen
Filterung unterzogen, deren Filterweite so gewa¨hlt wird,
dass die (aus der RANS bekannte) Korrelationsla¨nge
ls ∼ k3/2/ der zu beschreibenden Turbulenz an je-
dem Punkt erreicht wird. Die Filterung entha¨lt außer-
dem eine Gewichtung, die aus der kinetischen Turbu-
lenzenergie k gebildet wird und dafu¨r sorgt, dass bei
spa¨terer statistischer Auswertung des aufgesetzten Fluk-
tuationsfelds die vorgegebene Verteilung fu¨r k rekonstru-
iert wird. Das so geschaffene Fluktuationsfeld wird als
Stromfunktion Ψ(x, t) betrachtet, aus der durch Rota-
tionsbildung das zu modellierende Geschwindigkeitsfluk-
tuationsfeld vt = ∇ × Ψ wird. Mit diesem Ansatz ist
sicher gestellt, dass die modellierten Fluktuationen di-
vergenzfrei sind. Es sei erwa¨hnt, dass es fu¨r die korrek-
te Wiedergabe des aeroakustischen Schallfeldes ausreicht,
die Zweipunkt Orts-Zeitkorrelation des Quellterms genau
zu beschreiben; ho¨here Momente gehen hier nicht ein,
[12].
Die numerische Umsetzung dieser stochastischen Tur-
bulenzrealisierung kann auf zwei unterschiedliche Wei-
sen geschehen. Beim sog. RPM Modell (RPM=Random
Particle Mesh) wird zuna¨chst ein Gebiet turbulen-
ter Stro¨mung identifiziert in dem die Schallerzeu-
gung stattfindet. Auf den Stromlinien des zeitgemit-
telten Stro¨mungsfeldes werden in der Einstro¨mfla¨che
des Quellgebiets nach einer konstanten Taktrate
Stro¨mungspartikel eingesetzt, die je eine Zufallszahl ent-
lang der Stromlinie tragen; die Filterung erfolgt mit
ra¨umlich digitalen Filtern. In einer zweiten numerischen
Umsetzung (FastRPM=FRPM) des stochastischen Mo-
dells werden die Partikel auf einem kartesischen Zwi-
schenrechengitter beschrieben; auf diesem Gitter ko¨nnen
in dieser Variante Filteroperationen sehr effizient und ge-
nau durchgefu¨hrt werden.
Schritt 3
Schließlich werden Sto¨rungsgleichungen fu¨r die instati-
ona¨ren Sto¨rungen ρ′,v′, p′ gelo¨st, deren Koeffizienten
vom vorab berechneten Stro¨mungsfeld abha¨ngen und de-
ren Quellterm mit Hilfe der stochastisch in Ort und
Zeit modellierten turbulenten Geschwindigkeitsfluktua-
tionen vt gebildet wird. Unter Sto¨rungsgleichungen wer-
den hier die linearisierten Eulergleichungen (LEE) ver-
standen, die nach Linearisierung der RANS-Gleichungen
und Vernachla¨ssigung der viskosen Terme entstehen. Die
LEE beschreiben also reibungsfreie kleine Sto¨rungen um
die RANS-Grundstro¨mung. Eine Abwandlung der LEE
sind die ”Acoustic Perturbation Equations” (APE) von
Ewert und Schro¨der [4], bei denen aus den Termen der
LEE Anteile abgespalten und als Quellterm interpretiert
werden. Der Quellterm der APE ist die Sto¨rung des sog.
Lamb-Vektors L = −ωt × v¯ − ω¯ × vt − ωt × vt, wo
ω = ∇ × v die Drehung bezeichnet. Mit der Trennung
nach Propagations- und Quelltermen folgen die APE dem
Konzept einer aeroakustischen Analogie, konzeptionell
a¨hnlich der Lighthill’schen Wellengleichung, allerdings
verallgemeinert fu¨r nichttriviale Grundstro¨mungsfelder
(exakt fu¨r Potenzialstro¨mungen).
4 Simulation - Beispiele
Folgend soll das Potenzial des im vorangegangenen Ab-
schnitt erla¨uterten Simulationskonzepts fu¨r turbulenzbe-
dingten Schall anhand von ausgefu¨hrten Berechnungen
nachgewiesen werden.
4.1 Schallabstrahlung von Hochauftrieb-
sprofil
Die Schallabstrahlung des freigegebenen McDonald Dou-
glas (Boeing) Hochauftriebsprofils 30P30N mit einer Pro-
filesehne von c = 0.46m, vgl. Abbildung 5 bei einer An-
stro¨mgeschwindigkeit von 56m/s (Re = 1.7 · 106) wurde
auf Basis der numerischen Lo¨sung der APE-Gleichungen
mit dem CAA code PIANO des DLR ([15]) und der
o.g. stochastischen Turbulenzmodellierung berechnet [6].
Die Ergebnisse wurden mit denen turbulenzauflo¨sender
Verfahren der NASA [7] und der TU Berlin [8] ver-
glichen. Abbildung 5 zeigt einen Vergleich der Druck-
Leistungsdichtespektren in einem Abstand von 1.5c senk-
recht unterhalb der Vorflu¨gelhinterkante. Zwischen 1-
15kHz ist eine exzellente U¨bereinstimmung aller drei Be-
rechnungen zu verzeichnen. Die skalenauflo¨senden Simu-
lationen erfordern dafu¨r eine erhebliche Anzahl von Re-
chengitterzellen (NASA ca. 60 Millionen bei einer spann-
weitigen Auflo¨sung von 75% der Vorflu¨gelsehne, TU-
Berlin ca. 25 Millionen bei einer spannweitigen Auflo¨sung
von 22% der Vorflu¨gelsehne), wa¨hrend die auf stochasti-
scher Modellierung basierende Simulation des DLR bei
einer Gitterknotenanzahl von ca. 0,65 Millionen durch-
Abbildung 5: Simulation von Vorflu¨gelgera¨usch mit-
tels turbulenzsimulierender (NASA, TU-Berlin) und tur-
bulenzmodellierender (DLR) Ansa¨tze, Leistungsdichtespek-
trum des Drucks 1.5 Sehnenla¨ngen senkrecht unter Vor-
flu¨gelhinterkante.
gefu¨hrt wurde. Oberhalb ca. 15kHz weisen die Ergebnis-
se der TU Berlin ein ausgepra¨gtes Maximum auf, was
mit quasi-periodischem Wirbelabwerfen an der stump-
fen Vorflu¨gelhinterkante zusammenha¨ngt. Die Simulatio-
nen von NASA und DLR wurden mit spitzer Hinterkan-
te durchgefu¨hrt und enthalten dieses Pha¨nomen daher
nicht. Der Peak unterhalb von ca. 7kHz in der Simulation
der NASA ko¨nnte mit den fu¨r die Simulation gesetzten
periodischen Randbedingungen in Spannweitenrichtung
zusammenha¨ngen.
4.2 Rumpfschalldruck aus Tonsignalen
vom Triebwerk
Ein wesentlicher Anteil des Kabinengera¨uschs wa¨hrend
des Reiseflugs ru¨hrt von der Vibrationsanregung der
Rumpfstruktur durch breitbandige Druckfluktuationen
auf der Rumpfaußenhaut. Drei Hauptursachen ko¨nnen
hierfu¨r identifiziert werden.
- das hydrodynamische Druckfeld der turbulenten
Wirbel in der Rumpfgrenzschichtstro¨mung
- der vom Triebwerk einfallende Strahlschall nach des-
sen Durchgang durch die turbulente Rumpfgrenz-
schicht
- die Streuung von Triebwerksto¨nen in der turbulen-
ten Grenzschicht am Rumpf
Folgend wird der letzte Punkt na¨her beleutet. Fu¨r Ver-
kehrsflugzeugkonfigurationen mit Triebwerken am Heck
wie in Abbildung 6 skizziert, fa¨llt tonaler Schall etwa
vom Triebwerksfan oder von einem Propellerantrieb un-
ter kleinen Winkeln θ zur Rumpfoberfla¨che auf. Die mit
der Laufla¨nge entlang des Rumpfes gebildete Reynolds-
zahl beim Flug in ca. 11km Ho¨he und einer Flugmachzahl
vonM∞ = 0.75 betra¨gt etwa Re = 200·106. Eine Berech-
nung der Brechung und Streuungswirkung an den turbu-
lenten Fluktuationen der Grenzschichtstro¨mung ist hier
mit skalenauflo¨senden Verfahren nicht mehr machbar,
wohl aber u¨ber eine stochastische Modellierung der Tur-
bulenz. Abbildung 6 skizziert beispielhaft eine Flugzeug-
konfiguration mit am Heck angebrachten gegenla¨ufigen
Propellern. Um die auftretenden Pha¨nomene grundle-
gend zu untersuchen, wird zuna¨chst anstelle des komple-
xen Schallfeldes der Propeller stark vereinfachend eine
Punktschallquelle (Punktmassenquelle) betrachtet. Die
Quelle befindet sich im Abstand d = 2.5m von einer
ebenen Platte, die -ebenfalls vereinfachend- die Rump-
foberfla¨che repra¨sentiert, allerdings der Situation am
Flugzeug vergleichbar u¨berstro¨mt wird. Bei dieser Auf-
gabenstellung werden die Linearisierten Eulergleichun-
gen (LEE) einmal u¨ber dem zeitgemittelten turbulenten
Stro¨mungsfeld v¯, danach u¨ber dem turbulent fluktuieren-
den Feld v¯+vt mittels des CAA codes PIANO des DLR
numerisch gelo¨st. Die turbulenten Geschwindigkeitsfluk-
tuationen vt(x, t) werden wiederum stochastisch mit dem
FRPM Modell beschrieben. Dieses Vorgehen wurde fu¨r
die Brechung und Streuung an Scherschichten entwickelt
und erfolgreich erprobt, vgl. [9]. Das Rechengebiet besitzt
eine La¨nge von 9.3m, eine Spannweite von 4.0m und eine
Ho¨he von 0.4m.
Die Auswirkung der Grenzschichtbrechung auf den
Abbildung 6: Problemstellung der Propagation von Trieb-
werkschall durch turbulente Rumpfgrenzschicht im Reiseflug
und zugeordnetes, vereinfachter Simulationsproblem.
Oberfla¨chenschalldruckpegel ist in Abbildung 7 erkenn-
bar, [5]. In der Draufsicht der Platte (oberer Teil der
Abbildung) ist der Pegel einmal ohne und einmal mit
Stro¨mungsgrenzschicht v¯ dargestellt. Stromab der Quelle
ist kaum ein Unterschied erkennbar. Im Bereich strom-
auf der Quelle ist die Situation anders. Abbildung 8 zeigt
die isolierte Wirkung der Brechung und die kombinierte
Wirkung; die Brechungswirkung ist dramatisch; etwa 1m
stromauf der Quelle ist ein nennenswerter Schalldruck-
pegel nicht mehr zu erkennen. Dieser fu¨r das Kabinen-
gera¨usch grundsa¨tzlich gu¨nstige Propagationseffekt ist
deutlich frequenzabha¨ngig, was ein Vergleich der Verla¨ufe
im Diagramm von Abbildung 7 bei gleichem Abstand d
Abbildung 7: Brechungseffekt der Rumpfgrenzschicht.
Oben: Plattendruckpegel ohne Grenzschicht, darunter mit
Grenzschicht (weißer Punkt bedeutet Position der Quelle),
unten: Pegelverlauf entlang des Mittelschnitts bei verschiede-
nen Frequenzen und Absta¨nden zur Platte, [5].
zeigt. Wie erwartet, erfa¨hrt die ho¨here Frequenz einen
sta¨rkeren Brechungseffekt. Ein interessantes Ergebnis
zeigt die Variation des Quellabstands von d = 2.5m auf
d = 5.0m zur Platte bei festgehaltener Frequenz. Bis
auf Positionen in der Na¨he des Lotpunktes unterhalb
der Quelle erzeugt stromauf die Quelle mit verdoppel-
tem Abstand den deutlich ho¨heren Schalldruck auf der
Platte. Der Grund fu¨r dieses Pha¨nomen ist im Einfalls-
winkel θ des Schalls zu suchen, der mit zunehmendem
Abstand zur Platte steiler wird. Einerseits besitzt die
Punktschallquelle aufgrund der konvektiven Versta¨rkung
in der Stro¨mung eine gewisse Richtwirkung im stromauf
liegenden Halbraum, die fu¨r leicht erho¨hte Amplituden
bei steileren Winkeln θ sorgt. Viel entscheidender aber
ist die empfindliche Abha¨ngigkeit der Brechung vom Ein-
fallswinkel derart, dass die Brechung umso sta¨rker wird,
je flacher der Schall auf die Grenzschicht fa¨llt.
Abbildung 8 zeigt die Wirkung von Brechung und Streu-
ung des Tonsignals an der turbulenten Grenzschicht. Of-
fenbar streut die Turbulenz stromauf die Schallwellen
zuru¨ck auf die Plattenoberfla¨che in Gebieten, die bei
reiner Brechung keinen nennenswerten Schalldruck mehr
verzeichnen wu¨rden. Bei der Analyse des Plattendrucksi-
gnals an der Stelle x = −1.5 im Mittenschnitt der Platte
zeigt sich ein zuna¨chst verblu¨ffendes Ergebnis hinsichtlich
der Frequenz. Denn obwohl das Quellsignal in dieser Si-
mulation mit f0 = 1kHz vorgegeben ist und der betrach-
tete Wandpunkt zum Quellpunkt keine Relativgeschwin-
digkeit besitzt, erscheint das Wanddrucksignal im Mittel
mit etwa 1.5kHz deutlich frequenzverschoben. Der Pro-
Abbildung 8: Brechung und Streuung in Rumpfgrenzschicht
bei Tonsignal von 1kHz. Oben: Momentanverteilung des
Drucks ohne und mit Streuung, links Plattendraufsicht, rechts
Seitenansicht, Unten: links Momentanfrequenz, rechts Mo-
mentanpegel, [5].
pagationsmechanismus, der diesem Pha¨nomen zugrun-
de liegt, ist derzeit nicht ga¨nzlich verstanden. Jeden-
falls gelangt an der betrachteten Position das einfallende
Schallsignal aufgrund der starken Grenzschichtbrechung
gar nicht mehr auf die Plattenoberfla¨che, sondern nur
noch vermittels der Streuung an den turbulenten Wir-
beln, die mit einer mittleren Konvektionsgeschwindigkeit
Uc < U∞ stromab laufen. Diese Wirbel na¨mlich besitzen
eine Relativbewegungskomponente zur Quelle und neh-
men ein Doppler-verschobenes Signal wahr. Sie streuen
die Schallwelle und werden damit selbst zum (bewegten)
Strahler; speziell in Richtung des jeweiligen Wandpunkts
unter den Wirbeln geben sie dieses Signal ohne weitere
Frequenzverschiebung ab.
Nun ist die streuungsbedingte Dopplerverschiebung
abha¨ngig von der Machzahlkomponente der streuenden
Wirbel auf den Quellpunkt. Diese Machzahlkomponen-
te ist einerseits von der axialen Position des Empfangs-
punkts auf dem Rumpf abha¨ngig. Andererseits ist die
Verschiebung abha¨ngig vom Abstand des Quellpunkts;
am festen Ort auf dem Rumpf fa¨llt die Verschiebung
sta¨rker aus, je na¨her der Quellpunkt an der Ober-
fla¨che liegt. Bei ra¨umlich ausgedehnten Quellen, wie
einem Propeller u¨berlagern sich also am festen Ober-
fla¨chenpunkt bei gleicher Quellfrequenz unterschiedlich
Doppler-verschobene Signale. Zusammenfassend ist fest-
zustellen, dass aufgrund der Brechung, insbesondere
aber der turbulenten Streuung in der Grenzschicht der
Rumpf eine breitbandige Anregung durch Triebwerk-
schall erfa¨hrt, selbst wenn die zugrunde liegende Schall-
quelle tonaler Art ist. Dieser Umstand hat weitreichende
Konsequenzen fu¨r die Schwingungsanregung des Rumpfs.
5 Minderung von Stro¨mungsschall
Die Abbildung 9 zeigt eine repra¨sentative Wichtung der
verschiedenen Schallquellen an einem modernen Kurz-
streckenverkehrsflugzeug im Landeanflug. Danach do-
miniert das Umstro¨mungsgera¨usch aus Vorflu¨geln, Hin-
terkantenklappen und Fahrwerk das Gesamtgera¨usch
des Flugzeugs, wobei der Beitrag der Flugantrie-
be nur wenig geringer ausfa¨llt. Die wichtigste Um-
stro¨mungsschallquelle stellt das Fahrwerk dar. Daher ist
es zuna¨chst sinnvoll, La¨rmminderungstechnologien fu¨r
Fahrwerke zu entwickeln.
5.1 Fahrwerkgera¨usch
Fahrwerkgera¨usche sind breitbandig und ga¨nzlich
bestimmt durch die turblente Umstro¨mung.
La¨rmminderungstechnologien fu¨r Fahrwerke sind
bei verschiedenen nationalen und europa¨ischen
Forschungsprogrammen in der Vergangenheit schritt-
Abbildung 9: Quellengewichtung des Landegera¨uschs mo-
derner Kurzsstreckenverkehrsflugzeuge (Quelle: Airbus).
weise erfolgreich entwickelt worden. Die vorerst beste
und technisch auch realisierbare Kombination von
Technologien hat das EU-Projekt TIMPAN (Ende 2009)
hervorgebracht. Die Realisierung la¨rmreduzierender
Modifikationen an Fahrwerken unterliegt na¨mlich
vielfa¨ltigen technisch-operationellen Einschra¨nkungen
(Sicherheit, Kosten, Wirtschaftlichkeit, Wartung etc.),
wodurch viele durchaus erfolgreiche Technologien oft-
mals verworfen werden mu¨ssen. In Rahmen des Projekts
TIMPAN wurden im ”Large Scale Low Speed Facili-
ty” (LLF) der Deutsch-Niederla¨ndischen Windkana¨le
(DNW) mit einem Messstreckenquerschnitt von 6m×6m
aeroakustische Versuche an einem Fahrwerk im Maßstab
1:4 durchgefu¨hrt. Zuna¨chst konnte ein -bereits bei ande-
ren Messkampagnen beobachtetes- Skalierungsgesetz der
Schallintensita¨t I mit der Anstro¨mungeschwindigkeit U∞
von I ∼ U6∞ nachgewiesen werden. Aus Vergleichen zu
Messdaten eines Fahrwerks gleicher Bauart im Original-
maßstab aus einer vorangegangenen Kampagne konnte
u¨berdies gezeigt werden, dass die Schallintensita¨t mit
dem Quadrat des Maßstabsfaktors, bzw. dem Quadrat
der Modellabmessungen skaliert, d.h. relevante Spektren
ko¨nnen auch an herunterskalierten Fahrwerksmodellen
ermittelt werden. Besonders wirksam war in Kombina-
tion a) eine −15 deg Anstellung des Landegestells, b)
stro¨mungsdurchla¨ssige Verkleidungeen an Fahrgestell
und Verbindungselementen, c) Bremsenverkleidungen
Abbildung 10: La¨rmminderung an Flugzeughauptfahrwerk
(EU-Projekt TIMPAN) nach [10].
(partiell wg. Luftku¨hlungsanforderungen), d) anstellbare
Fahrwerkstu¨ren mit einer Rampentu¨r stromauf des
Fahrwerks zur Abdra¨ngung der Stro¨mung, e) eine
neue, stro¨mungsgu¨nstig entworfene Seitenstu¨tze fu¨r
das Fahrwerksbein. Die Maßnahmen in Kombination
und die Gera¨uschminderung gegenu¨ber der Referenz
(Standardfahrwerk) ist in Abbildung 10 dargestellt.
Die hier gezeigten Maßnahmen fu¨hren auf eine Minde-
rung des Fahrwerkgera¨uschs von (auf Originalmaßstab
skaliert) ca. 8 dB(A), was sich zu einer Senkung des
fu¨r die Luftfahrt relevanten U¨berflugpegel ”Equivalent
Perceived Noise Level” (EPNL) von ca. 6.5 EPNdB
u¨bersetzen la¨sst.
Wird die Mo¨glichkeit der Minderung von Fahrwerk-
gera¨usch in der Quellengewichtung von Abbildung 9
beru¨cksichtigt ebenso wie die realistische Mo¨glichkeit
einer Absenkung von ca. 6 EPNdB (konservativ) des
Triebwerkgera¨uschs fu¨r Turbofanantriebe der kommen-
den Generation, so ist fortan das Hochauftriebssystem
die gesamtla¨rmbestimmende Flugzeugkomponente.
5.2 Hochauftriebsgera¨usch
Wa¨hrend fu¨r das Fahrwerk hoch wirksame
La¨rmminderungstechnologien gefunden werden ko¨nnen,
so ist die Situation bei Hochauftriebssystemen wesent-
lich komplizierter. Im Gegensatz zum Fahrwerk besteht
ein Hochauftriebssystem aus aerodynamisch optimier-
ten Teilkomponenten. Ein Eingriff mit dem Ziel der
La¨rmminderung fu¨hrt leicht dazu, dass das aerodynami-
sche Optimum verlassen wird. Grundsa¨tzlich bestehen
zwei unterschiedliche Wege zur Minderung von Hochauf-
triebsgera¨usch, das im u¨brigen, so wie Fahrwerkgera¨usch
turbulenzbedingt und daher generisch breitbandig ist.
Einerseits ko¨nnte der Entwurfsprozess des Systems
um die aeroakustische Dimension erweitert werden, so
dass schon bei der Gestaltung akustische Belange mit
einfließen (”silent by design”). Ist ein aeroakustischer
Entwurf nicht mo¨glich oder durch multidisziplina¨re
Randbedingungen zu eingeschra¨nkt, um erfolgreich zu
sein, ko¨nnen zusa¨tzlich La¨rmminderungstechnologien in
Form von Nachru¨stmaßnahmen entwickelt werden, die
ein feststehenden Entwurf leiser machen. Beide Wege
sollen hier beispielhaft aufgezeigt werden.
CAA basierter Entwurf leiser Vorflu¨gelstellungen
Soll die Aeroakustik in den Entwurfsprozess von Hoch-
auftriebssystemen einfließen, bedarf es der Mo¨glichkeit,
zuverla¨ssig und sehr effizient Aussagen zur Schallabstrah-
lung zu machen. Das gelingt in der Regel nicht mit empi-
Abbildung 11: Links: Definition von GAP und OVERLAP
zur Positionsbeschreibung eines Vorflu¨gels, rechts: Auftriebs-
beiwert cL als Funktion des Anstellwinkels α und Maximal-
auftrieb.
rischen Ansa¨tzen, weil diese typischerweise nichtkonven-
tionelle Entwurfsvarianten nicht abbilden ko¨nnen. Ska-
lenauflo¨sende Simulationen sind viele Gro¨ßenordnungen
zu rechenzeitintensiv, um im Entwurfsprozess eingebun-
den werden zu ko¨nnen. Das in Abschnitt 3 dargestellte
aeroakustische Berechnungskonzept allerdings ermo¨glicht
so schnelle Antwortzeiten, dass Entwurfsaufgaben ange-
gangen werden ko¨nnen.
Das Ziel der Studie ist, eine leise Vorflu¨gelposition am
Hochauftriebsprofil F16 des DLR (Abbildung 12) aufzu-
finden. Solch eine Studie ist experimentell nur schwie-
rig durchfu¨hrbar, da fu¨r jede Variante Modellbauteile
zu fertigen wa¨ren. Die Positionierung wird nach Abbil-
dung 11 durch zwei Parameter bestimmt, 1) ”GAP”,
die Spaltweite (O¨ffnungsweite zwischen Vorflu¨gel und
Hauptflu¨gel) und 2) ”OVERLAP”, die U¨berlappung zwi-
schen Vorflu¨gelhinterkante und Hauptflu¨gelvorderkante.
Beide Gro¨ßen werden in Prozent der Profilsehne c bei
eingefahrenen Klappen angegeben.
Fu¨r eine Vielzahl von GAP/OVERLAP Konfiguratio-
nen wird zuna¨chst die Abha¨ngigkeit der Auftriebskraft
L vom Anstellwinkel α mittels CFD Simulationen be-
stimmt und in Form des dimensionslosen Auftriebsbei-
wert cL = L/( 12ρU
2
∞F ) aufgetragen, wobei F die Be-
zugsflu¨gelfla¨che (Planform) des Tragflu¨gels bezeichnet,
vgl. Abbildung 11. Aus dem Verlauf ergibt sich insbe-
sondere der Maximalauftriebsbeiwerts cLmax, der bei fe-
ster Anstro¨mgeschwindigkeit U∞ die maximal erreich-
bare Auftriebskraft angibt und als Leistungskennzahl
des Hochauftriebssystems gilt. Der Maximalauftrieb wird
beim Erreichen eines kritischen Anstellwinkels α ange-
Abbildung 12: Oben: Maximalauftrieb als Funktion von
GAP und OVERLAP, ermittelt aus RANS Analysen mit CFD
Code TAU (DLR), unten: Schalldruckpegel als Funktion von
GAP und OVERLAP, ermittelt aus RPM/APE Analyse mit
CAA Code PIANO (DLR), [11].
nommen, bei der die Stro¨mung ablo¨st, vgl. Abbildung 11
rechts. Das Ergebnis einer solchen Analyse fu¨r das DLR-
F16 Profil ist im oberen Teil von Abbildung 12 gezeigt,
[11]. Danach gibt es einen Optimalwert von cLmax bei
(GAP,OL)' (2%,−0.75%).
Nach der aerodynamischen Analyse folgt die aeroaku-
stische. Dazu wird fu¨r einen festen Anstellwinkel weit
unterhalb des maximalen Anstellwinkels die Schallab-
strahlung des Hochauftriebssystems bei verschiedenen
GAP/OVERLAP Konfigurationen mittels CAA berech-
net. Als Maß fu¨r die Schallabstrahlung wurde der Schall-
druckeffektivwert zwei Flu¨gelsehnen unterhalb des Pro-
fils entlang einer mit der Anstro¨mung ausgerichteten Li-
nie integriert und als Pegel ∆L dargestellt. Das Ergeb-
nis dieser Analysen zeigt Abbildung 12 unten. Es ist zu
erkennen, dass die minimale Schallabstrahlung bei ganz
anderen Vorflu¨gelstellungen erreicht wird als der beste
Maximalauftrieb.
Hier stellt sich die Frage, ob das akustische Kennfeld
∆L(GAP, OL) in 12 tatsa¨chlich die akustisch gu¨nstigte
Vorflu¨gelstellung ausweist, denn sie wa¨re verbunden
mit einem Verlust an cLmax. Dieser Verlust hat in
der Tat weitreichende Folgen mit einer Ru¨ckwirkung
auf die Akustik. Denn geringeres cLmax ist verbunden
mit der Forderung nach einer ho¨heren Fluggeschwindig-
keit, womit die Schallleistung wieder ansteigt. Ausgangs-
punkt hierfu¨r ist die Tatsache, dass das Hochauftriebs-
system unabha¨ngig vom Anstellwinkel oder der Vor-
flu¨gelstellung stets die selbe Auftriebskraft (na¨mlich das
Abbildung 13: Aeroakusische Kostenfunktion nach (6) fu¨r
DLR-F16 Hochauftriebsprofil, [11].
Abbildung 14: Terzspektren senkrecht unterhalb der Vor-
flu¨gelhinterkante, la¨rmarme Vorflu¨gelstellung und Referenz
(gestrichelt) numerisch simuliert (rot) und im Aeroaku-
stischen Windkanal Braunschweig (DLR-AWB) gemessen
(gru¨n).
Gewicht des Flugzeugs) erzeugen muss: L = cL ρ2U
2
∞F =
cLmax
ρ
2U
2
sF , wobei Us die Geschwindigkeit bei Maxi-
malauftriebsbeiwert (und damit Maximalanstellwinkel)
bei Ablo¨sung bezeichnet. Flugsicherheitsvorgaben erlau-
ben einen Flug nur bei Geschwindigkeiten deutlich ober-
halb dieser Ablo¨segeschwindigkeit; der Abstand zu die-
ser Grenze wird mit Hilfe einer Konstanten C ' 1.23
definiert als U∞ ≥ CUs und damit cL ≤ cLmax/C2.
Beim Vegleich zweier Hochauftriebskonfigurationen (Vor-
flu¨gelstellungen) stehen die Fluggeschwindigkeiten also
im Verha¨ltnis U∞/U∞,ref =
√
cLmax,ref/cLmax. Aus
vorangegangenen CAA Analysen und Messungen ist zu-
dem bekannt, dass die Intensita¨t des Vorflu¨gelgera¨uschs
mit etwa der fu¨nften Potenz der Anstro¨mgeschwindigkeit
skaliert; d.h. p2rms ∼ U5∞ ∼ c−5/2Lmax. Diese Abha¨ngigkeit
des Schalldrucks von cLmax erlaubt nun eine Kombinati-
on des aerodynamischen und aeroakustischen Kennfeldes
aus Abbildung 12 zu einer aeroakustischen Kosten-
funktion
K = ∆L+ 10 lg(cLmax,ref/cLmax)5/2 (6)
Dieses Kennfeld ist in Abbildung 13 dargestellt. Es weißt
ein klares Minimum aus und damit eine la¨rmminimale
Vorflu¨gelstellung. Die Ergebnisse dieser Studie wurden
experimentell im Aeroakustischen Windkanal Braun-
schweig (AWB) des DLR nachgemessen. Dazu wurden
die zwei mit Kreisen in Abbildung 13 gekennzeichneten
Vorflu¨gelstellungen realisiert. Sie repra¨sentieren eine lau-
te und eine leise Stellung. Der Vergleich von Messung und
Simulation ist in Abbildung 14 dargestellt. Die Spektren
sind in sehr guter U¨bereinstimmung; dieses gilt insbe-
sondere fu¨r den Unterschied beider Varianten, der breit-
bandig im Bereich von 5dB liegt. Eine gro¨ßere Abwei-
chung zwischen numerischer und experimenteller Simula-
tion ist fu¨r Frequenzen unterhalb ca. 1.5kHz zu erkennen.
Auffa¨llig ist hier, dass beide Vorflu¨gelstellungen im Ex-
periment den selben Verlauf aufweisen, was darauf deu-
tet, dass in diesem Frequenzbereich ein Sto¨rgera¨usch die
Messung beeinflusst hat, vermutlich das Eigengera¨usch
der Einspannung des Modells.
Minderung von Umstro¨mungsgera¨usch mit
stro¨mungsdurchla¨ssigen Materialien
Ein aeroakustischer Entwurf wie vorher diskutiert ist
nicht immer machbar, weil andere Disziplinen der Ge-
staltung Beschra¨nkungen auferlegen, andererseits mo¨gen
Minderungserfolge durch Entwurf nicht ausreichend sein.
Dann kann z.B. auf die Verwendung von Modifikatio-
nen, speziell auch dem Einsatz stro¨mungsdurchla¨ssiger
Materialien zuru¨ckgegriffen werden. Die Beschreibung
solcher Materialien fu¨r die numerische Simulation be-
findet sich erst in den Anfa¨ngen, so dass sich hier
die experimentelle Analyse im aeroakustischen Wind-
kanal anbietet. Ein Grundelement der Schallerzeugung
bei Umstro¨mungsgera¨uschen ist die Wechselwirkung von
Turbulenz mit den Vorder-, Hinter-, und Seitenkan-
ten von Flugzeugkomponenten. Wa¨hrend das Eigen-
gera¨usch der Turbulenz im Bereich anliegender Grenz-
schichtstro¨mungen sehr gering ist, wird sehr effektiv Tur-
bulenzenergie in Schallleistung an Kanten gewandelt. Es
ist daher sinnvoll, generell Kantenmodifikationen vorzu-
nehmen mit dem Ziel, die Schallentstehung gu¨nstig zu
beeinflussen.
Die Abbildung 15 zeigt ein Prinzipexperiment von
Herr [14] zur Hinterkantenschallerzeugung an einem ein-
fachen Profil (NACA0012) mit der Sehnenla¨nge c =
0.4m. Als Referenz dient das Profil mit solider Hin-
terkante, deren Dicke mit d = 0.15mm besonders
scharf ausgefu¨hrt ist, um ein koha¨rentes Wirbelab-
werfen an einer zu stumpfen Hinterkante zu vermei-
den. Die Hinterkante wird durch entsprechende Einsa¨tze
mit stro¨mungsdurchla¨ssigen Materialien versehen. Es
handelt sich dabei einerseits um eine Reihe (fle-
xibler) Polypropylenborsten, einer Reihe starrer ”Bor-
sten” a¨hnlicher Geometrie (Nadeln) und der Anordnung
von Feinstschlitzen [13]. Alle Modifikationen sind ent-
lang mit Stro¨mungsrichtung angeordnet. Die Abbildung
16 zeigt das Ergebnis dieser Studie im Terzbandspek-
trum fu¨r unterschiedliche Anstellwinkel bei einer An-
stro¨mgeschwindigkeit von U∞ = 60m/s. In einer Vor-
studie (nicht gezeigt) wurde zuna¨chst das U5∞ Geschwin-
Abbildung 15: Windkanalexperiment zur Analyse von
stro¨mungsdurchla¨ssigen Hinterkantenmodifikationen im Ae-
roakustischen Windkanal Braunschweig (DLR-AWB), [14].
digkeitsskalierungsgesetz der Schallintensita¨t fu¨r die so-
lide Hinterkante besta¨tigt. Allerdings zeigt sich, dass ein
entsprechendes Skalierungsgesetz auch fu¨r alle Hinterkan-
tenmodifikationen gilt. Die durchgezogenen Verla¨ufe im
Diagramm 16 bezeichnen den Fall ohne Anstellwinkel.
Feinstschlitze ([13]) konnten mit einer Schlitzweite von
s = 0.1mm gefertigt werden und sorgen breitbandig fu¨r
eine Pegelabsenkung von ca. 5dB. Die starren Borsten
liefern besonders tieffrequent eine demgegenu¨ber ho¨here
Minderung von weiteren ca. 4dB. Am wirkungsvollsten
mindern flexible Borsten das Hinterkantengera¨usch und
zwar breitbandig in der Gro¨ßenordnung von 8-10dB.
Ganz entscheidend dabei ist eine Mindestla¨nge der Maß-
nahmen, vor allem aber die Schlitzweite, bzw. Borstenab-
stand s. Dieser betra¨gt hier deutlich weniger als 0.1mm;
eine Erho¨hung auf s = 0.1mm wie bei den Feinstschlitzen
degradiert den Minderungserfolg deutlich.
Unter aerodynamischer Last vera¨ndert sich das Spek-
trum der soliden Hinterkante deutlich; es erfolgt eine
Pegelreduzierung im mittleren Frequenzbereich und eine
leichte Erho¨hung tief- und hochfrequent. Weil ohne An-
stellwinkel die turbulente Grenzschicht an Ober- und Un-
terseite des Profils gleich ausfa¨llt, werden oben und unten
gleiche Schallanteile beim U¨berstreichen der Hinterkan-
te von Turbulenzwirbeln erzeugt. Beim angestellten Pro-
fil unterscheiden sich die turbulenten Grenzschichten auf
Saug- und Druckseite deutlich und die obere und un-
tere Hinterkantenu¨berstro¨mung erzeugen unterschiedli-
che Schallanteile. Wegen der dickeren Hinterkantengrenz-
schicht auf der Oberseite wird hier sta¨rker tieffrequenter
Schall produziert, wa¨hrend das Gegenteil fu¨r die Unter-
seite gilt.
Alle Minderungsmaßnahmen bleiben auch unter aerody-
namischer Last α 6= 0 wirksam, allerdings unterschied-
lich. Wa¨hrend bei Hinterkantenschlitzen der Minderungs-
erfolg vom Anstellwinkel abha¨ngig ist erscheint dieser bei
Abbildung 16: Gera¨uschminderung durch
stro¨mungsdurchla¨ssige Hinterkantenmodifikationen, TE
= Hinterkante, Borsten bezeichnet mit ”TE-extension”
s-Schlitzweite, bzw. Borstenabstand.
den Borsten als davon unabha¨ngig. Obwohl sehr erfolg-
reich, sind die Mechanismen der Minderung mit Borsten
oder Schlitzen derzeit nicht vollsta¨ndig verstanden.
6 Zusammenfassung & Ausblick
Die Mehrzahl von Stro¨mungsgera¨uschquellen an moder-
nen Verkehrsflugzeugen sind bedingt durch turbulente
Stro¨mung, die selbst mit den gro¨ßten verfu¨gbaren Super-
computern nur außerordentlich schwierig numerisch zu
simulieren ist. Turbulenzbedingte Schallquellen ko¨nnen
aber basierend auf einem stochastischen Modell zeitlich-
ra¨umlich in sehr vielen Fa¨llen geeignet beschrieben wer-
den (FRPM Modell). Eingebunden in ein dreistufiges Si-
mulationskonzept aus der Berechnung des zeitgemittel-
ten Stro¨mungsfeldes mittels eines CFD Codes und einer
Sto¨rungssimulation um dieses Stro¨mungsfeld mittels ei-
nes hochgenauen CAA Codes ko¨nnen Vorhersagen turbu-
lenzbedingten Schalls bereits heute effizient durchgefu¨hrt
werden. Ein CAA basierter aeroakustischer Entwurf von
Bauteilen ist mit diesem Konzept machbar. Selbst Hoch-
reynoldszahlprobleme wie die Streuung von Triebwerk-
schall an der Rumpfgrenzschicht im Reiseflug sind so
berechenbar. Erste Simulationen haben gezeigt, dass er-
hebliche Streuuungseffekte an der Rumpfgrenzschicht be-
stehen, die die Anregung der Struktur zu großen Tei-
len breitbandig erscheinen lassen, auch wenn die Schall-
quelle tonal ist; dieser Effekt ist bislang mangels Mess-
und Simulationsmo¨glichkeiten kaum untersucht worden.
Stro¨mungsdurchla¨ssige Materialien besitzen ein hohes
Potenzial zur Reduzierung von Umstro¨mungsgera¨uschen;
ihre Wirkungsweise ist derzeit allerdings nicht verstan-
den und erfordert weiterfu¨hrende Forschung. Auch ad-
aptive Minderungsmaßnahmen sind denkbar, um be-
darfsabha¨ngig die Gestalt von aerodynamischen Bautei-
len akustisch gu¨nstig anpassen zu ko¨nnen, z.B. eine ver-
formbare Vorflu¨gelhinterkante.
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